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Abstract—Quadcopter is a flying robot that moves using its 
four motors and has four basic movements. One of the 
movements is hover movement. The hover movement is 
influenced by all of the rotational speed of the motors 
simultaneously, then it produces a bottom-up movement and vice 
versa. In order to smooth the movement, quadcopter needs a 
controller. PI controller was used in this research. PI controller 
is formulated with proportional gain 𝑲𝒑 and integral gain 𝑲𝒊. To 
approach the correct value of the proportional gain 𝑲𝒑 and the 
integral gain 𝑲𝒊 , this research uses Ziegler-Nichols tuning 
method. It’s obtained the proportional gain 𝑲𝒑  of 5.66914408 
and the integral gain 𝑲𝒊  of 0.05281733959, so it exhibits a 
transient response graph with overshoot of 16%, rise time of 3.75 
seconds, and settling time of 8 seconds. The average altitude error 
is 0.26 m when moving up and 0.23 m when moving down. 
 
Intisari—Quadcopter merupakan jenis robot terbang yang 
bergerak dengan menggunakan empat buah motor dan memiliki 
empat gerakan dasar. Salah satu dari gerakan tersebut adalah 
gerakan hover. Gerakan hover dipengaruhi oleh kecepatan putar 
seluruh motor secara bersamaan sehingga menghasilkan 
gerakan berpindah tempat dari bawah ke atas dan sebaliknya. 
Agar quadcopter dapat melakukan pergerakan tersebut dengan 
baik, dibutuhkan sebuah pengendali, dan pengendali yang 
digunakan pada penelitian ini adalah pengendali PI. Pengendali 
PI terdiri dari proportional gain𝑲𝒑 dan integral gain 𝑲𝒊. Untuk 
menentukan nilai  proportional gain𝑲𝒑  dan integral gain 𝑲𝒊 , 
pada penelitian ini digunakan metode tuning Ziegler-Nichols. 
Didapatkan nilai pengendali dengan nilai proportional gain𝑲𝒑 
sebesar 5,66914408 dan nilai integral gain 𝑲𝒊  sebesar 
0,05281733959 sehingga menghasilkan grafik respon transient 
dengan overshoot 16%, rise time 3,75 detik, dan settling time 8 
detik. Error ketinggian rata-rata yang dihasilkan sebesar 0,26 m 
ke atas dan 0,23 m ke bawah. 
 
Kata Kunci— Quadcopter, hover, pengendali PI, Ziegler-Nichols. 
I. PENDAHULUAN 
Dengan memanfaatkan kecepatan putar setiap motornya, 
quadcopter menghasilkan berbagai macam pergerakan, 
yaitu  roll, pitch, yaw, dan hover. Dan dengan perpaduan 
pergerakan tersebut, quadcopter dapat bergerak secara bebas 
(vertikal maupun horizontal) [1].Oleh karena itu, 
quadcopter juga sering disebut sebagai pesawat jenis VTOL 
(Vertical Takeoff and Landing). 
Selain dapat terbang secara vertikal dan horizontal, 
quadcopter juga dapat terbang baik dalam mode manual 
maupun otomatis. Mode otomatis quadcopter merupakan 
mode terbang yang tidak membutuhkan pilot saat terbang. 
Salah satu mode otomatis quadcopter adalah mode altitude 
hold.Saat terbang dalam mode ini, quadcopter harus dapat 
menjaga ketinggiannya pada suatu ketinggian yang 
tetap.Mode ini dipengaruhi oleh salah satu pergerakan yang 
dihasilkan oleh quadcopter, yaitu pergerakan hover.Untuk 
menjaga kestabilan terbang quadcopter agar dapat menjaga 
ketinggiannya, dibutuhkan sebuah pengendali yang dapat 
mengendalikan gerakan hover.Salah satu pengendali yang 
populer di bidang robot, terutama robot terbang saat ini 
adalah pengendali PID (Proportional-integral-derivative). 
Komponen PID terdiri dari proporsional, integral, dan 
derivatif.Komponen proporsional, integral, dan derivative 
dapat digunakan keseluruhan secara bersamaan maupun 
tersendiri tergantung pada respon yang diinginkan terhadap 
suatu set-point [2].Untuk membangun sebuah pengendali, 
perlu pemodelan matematis quadcopter terlebih dahulu.  
Pada penelitian sebelumnya [3] [4], telah dibahas mengenai 
pemodelan quadcopter berdasarkan persamaan Newton-
Euler dan menggunakan pengendali PID dan PD. Oleh 
karena itu, pada penelitian ini akan dirancang pengendali PI 
dengan menggunakan metode Ziegler-Nichols untuk 
mengatur pergerakan hover agar dapat menahan 
ketinggiannya sesuai dengan yang diinginkan (altitude hold) 
berdasarkan model yang telah didapatkan pada penelitian 
sebelumnya dengan menyesuaikan spesifikasi pada 
quadcopter yang akan diteliti. 
II. METODOLOGI PENELITIAN 
Dalam melakukan metodologi penelitian, dibutuhkan 
desain rangkaian quadcopter yang akan diteliti, kemudian 
akan dilakukan pemodelan terhadap desain tersebut 
sehingga dapat dirancangpengendali PI untuk 
mengendalikan gerakan hover. 
2.1  Desain Quadcopter 
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 Desain quadcopter terdiri dari desain mekanik dan desain 
elektronik. Desain mekanik terdiri dari frame dan baling-
baling quadcopter (Gambar. 1). 
 
 
Gambar. 1. Bentuk frame quadcopter 
Desain elektronik merupakan rangkaian elektronik yang 
digunakan oleh quadcopter yang terdiri dari motor BLDC 
(Brushless Direct current), ESC (Electronic Speed 
Controller), flight controller, battery, dan receiver-
transmitter (Gambar. 2). 
 
 
Gambar. 2.  Rangkaian quadcopter 
2.2  Model Quadcopter 
Pemodelan quadcopter dilakukan berdasarkan koordinat, 
orientasi, sudut, dan gaya-gaya yang bekerja padanya. 
 
 
Gambar. 3. Sistem koordinat quadcopter [5] 
 
Berdasarkan Gambar. 3, quadcopter memiliki tiga buah 
sumbu ortogonal yang masing-masing adalah sumbu 𝑋, 𝑌, 
dan 𝑍 . Di setiap sumbu tersebut, quadcopter melakukan 
pergerakannya yang meliputi pergerakan kecepatan translasi 
𝑉ሬ⃗ (𝑡) = [ 𝑢(𝑡)𝑣(𝑡)𝑤(𝑡) ]்  dan kecepatan rotasi 𝛺ሬ⃗ (𝑡) =
[𝑝(𝑡)𝑞(𝑡)𝑟(𝑡) ]்  dengan 𝑢(𝑡) , 𝑣(𝑡) , dan 𝑤(𝑡)  masing-
masing merupakan kecepatan translasi pada sumbu 𝑋 , 𝑌 , 
dan 𝑍, dan 𝑝(𝑡), 𝑞(𝑡), dan 𝑟(𝑡) masing-masing merupakan 
kecepatan rotasi pada sumbu 𝑋, 𝑌, dan 𝑍. Gerakan hover 
merupakan gerakan translasi 𝑤(𝑡) pada sumbu 𝑍. 
Dengan pengaruh Hukum Newton dan Efek Coriolis, 
kemudian dengan memodelkan persamaan kinematiknya 
berdasarkan sudut Euler [6], quadcopter menghasilkan 
enam buah pergerakan dasar (1) – (6). 
?̇?(𝑡) = 𝑣(𝑡)𝑟(𝑡) − 𝑤(𝑡)𝑞(𝑡) −
?̇?(𝑡) = 𝑤(𝑡)𝑝(𝑡) − 𝑢(𝑡)𝑟(𝑡) +
?̇?(𝑡) = 𝑢(𝑡)𝑞(𝑡) − 𝑣(𝑡)𝑝(𝑡) + 𝑔𝑐𝑜𝑠𝜙(𝑡)𝑐𝑜𝑠𝜃(𝑡) +
ఛ೥(௧)
௠
 
(3) 
?̇?(𝑡) =
ூ೤ିூ೥
ூೣ
𝑞(𝑡)𝑟(𝑡) +
ఛೣ(௧)
ூೣ
 
(4) 
?̇?(𝑡) = ூ೥ିூೣ
ூ೤
𝑟(𝑡)𝑝(𝑡) +
ఛ೤(௧)
ூ೤
 
(5) 
?̇?(𝑡) =
ூೣିூ೤
ூ೥
𝑝(𝑡)𝑞(𝑡) +
஽೥(௧)
ூ೥
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(6) 
𝑔𝑠𝑖𝑛𝜙(𝑡)𝑐𝑜𝑠𝜃(𝑡)
 
𝑔𝑠𝑖𝑛𝜃(𝑡)
 
 
 (2)
 
 (1)
 
 Gerakan translasi dipengaruhi oleh gaya gravitasi 𝑔 , 
sedangkan gerakan rotasi dipengaruhi oleh momen inersia 
𝐼௫ , 𝐼௬ , dan 𝐼௭  yang masing-masing merupakan momen 
inersia pada sumbu 𝑋 , 𝑌 , dan 𝑍 . Gerakan translasi 
?̇?(𝑡) dihasilkan dengan memanfaatkan gaya thrust 𝜏௭(𝑡) 
(gaya thrust pada sumbu 𝑍)yang dipengaruhi oleh massa 
quadcopter 𝑚. Dan gerakan rotasi ?̇?(𝑡) dan  ?̇?(𝑡) dihasilkan 
dengan memanfaatkan gaya thrust 𝜏௫(𝑡)  dan gaya 
thrust𝜏௬(𝑡) (gaya thrust pada sumbu 𝑋dan 𝑌). Sedangkan 
gerakan rotasi ?̇?(𝑡) dihasilkan dari gaya drag 𝐷௭(𝑡). 
Gaya thrust merupakan gaya angkat quadcopter yang 
dipengaruhi oleh konstanta thrust 𝑏 , panjang lengan 
quadcopter 𝑙 , dan kecepatan putarsetiap motor 𝛺௡  yang 
dapat dituliskan persamaannya sebagai berikut: 
𝜏௫(𝑡) = 𝑏𝑙(𝛺ସ
ଶ −
𝛺ଶ
ଶ)(𝑡)
 
(7) 
𝜏௬(𝑡) = 𝑏𝑙(𝛺ଷ
ଶ − 𝛺ଵ
ଶ)(𝑡)                                         (8) 
𝜏௭(𝑡) = 𝑏(𝛺ଵ
ଶ + 𝛺ଶ
ଶ + 𝛺ଷ
ଶ + 𝛺ସ
ଶ)(𝑡)                    (9) 
Gaya dragmerupakan gaya hambat yang dihasilkan oleh 
gesekan baling-baling terhadap udara yang dapat dituliskan 
persamaannya sebagai (10). 
𝐷௭(𝑡) = 𝑑(−𝛺ଵ
ଶ + 𝛺ଶ
ଶ − 𝛺ଷ
ଶ + 𝛺ସ
ଶ)(𝑡)               (10) 
2.3  Model Motor 
Karena input setiap pergerakan quadcopter merupakan 
kecepatan putar motor, maka motornya juga perlu 
dimodelkan. Motor brushless DC dapat dimodelkan seperti 
model motor brushed DC [5] [7] dengan gambar 
skematiknya seperti terlihat pada Gambar 4. 
 
 
Gambar. 4. Diagram skematik motor 
 
Komponen elektrik dasar motor terdiri dari arus 𝑖(𝑡) yang 
mengalir melewati resistansi 𝑅 dan induktansi 𝐿 pada setiap 
kumparan sehingga menghasilkan medan magnet 𝑖𝑓 , 
dengan input tegangan 𝑉(𝑡) dan output tegangan emf balik 
𝑉௘(𝑡) yang dapat dituliskan sebagai (11). 
𝑉(𝑡) = 𝑅𝑖(𝑡) + 𝐿 ௗ௜(௧)
ௗ௧
+ 𝑉௘(𝑡)    (11) 
Tegangan emf balik 𝑉௘(𝑡)  proporsional terhadap 
kecepatan sudut 𝜔(𝑡)  yang menghasilkan konstanta emf 
balik 𝐾௕ yang dapat dituliskan sebagai (12). 
𝑉௘(𝑡) = 𝐾௕𝜔(𝑡)   (12) 
Torsi 𝑇(𝑡)  yang proporsional terhadap arus 𝑖(𝑡) 
menghasilkan konstanta motor 𝐾௠  yang dapat dituliskan 
sebagai (13). 
𝑇(𝑡) = 𝐾௠𝑖(𝑡)   (13) 
Besar torsi 𝑇(𝑡)  juga bergantung pada momen inersia 
motor 𝑗௧  dan koefisien gesek 𝑘௙  sehingga persamaan 
mekanik motor dapat dituliskan sebagai (14). 
𝑗௧
ௗఠ(௧)
ௗ௧
= 𝑇(𝑡) − 𝑘௙𝜔(𝑡)     (14) 
Jika persamaan motor (11) – (14) digabungkan dan 
diubah ke bentuk Laplace dengan menganggap induktansi 𝐿 
dan koefisien gesek 𝑘௙ bernilai 0 karena nilainya yang kecil 
[8], maka akan membentuk persamaan plant motor 𝐺௠(𝑠) 
(15). 
𝐺௠(𝑠) =
௄೘
ோ௃೟௦ା௄೘௞್
      (15) 
2.4  Perancangan Plant 
Sebelum diberi pengendali, persamaan quadcopter (1) – 
(6) yang telah didapatkan harus dilinearisasikan.Linearisasi 
dilakukan berdasarkan Taylor series. Setelah 
dilinearisasikan dan ditentukan nilai equilibrium 
berdasarkan posisi hover, maka didapatkan persamaan 
berikut: 
𝛿?̇?(𝑡) = −𝑔𝛿𝜃(𝑡)                                 (16) 
𝛿?̇?(𝑡) = 𝑔𝛿𝜙(𝑡)                                    (17) 
𝛿?̇?(𝑡) = ଵ
௠
𝛿𝜏௭(𝑡)                                 (18) 
𝛿?̇?(𝑡) = ଵ
ூೣ
𝛿𝜏௫(𝑡)                                  (19) 
𝛿?̇?(𝑡) = ଵ
ூ೤
𝛿𝜏௬(𝑡)
𝛿𝑟
̇
(𝑡) = ଵ
ூ೥
𝛿𝐷௭(𝑡)
Karena pengendali yang dirancang pada penelitian ini 
hanya terbatas pada gerakan hover, maka persamaan yng 
digunakan hanya persamaan hover (18). Bentuk Laplace 
dari persamaan tersebut adalah: 
𝑠𝑊(𝑠) = ଵ
௠
𝜏௭(𝑠)
Jika persamaan (22) digabung dengan persamaan motor 
(15), maka akan menghasilkan persamaan plant hover 
keseluruhan 𝐺௔௟(𝑠) (23). 
𝐺௔௟(𝑠) =
௕௄೘
మ
௠௦(ோ௃೟௦ା௄೘௞್)(ோ௃೟௦ା௄೘௞್)
2.6  Identifikasi Quadcopter 
Quadcopter yang diteliti memiliki spesifikasi yang dapat 
dilihat pada Tabel I. 
Tabel I 
Data Hasil Pengukuran 
Simbol Nilai Keterangan 
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(20) 
 
(21) 
 (22) 
 
(23) 
 𝑏 1,1732 · 10ି଻ Konstanta thrust motor 
𝑙 0,163 𝑚 Panjang lengan quadcopter 
𝐼௫ 4,00103 ∙ 10ିଷ𝑘𝑔 𝑚ଶ Momen inersia pada sumbu X 
𝐼௬ 4,00103 ∙ 10ିଷ𝑘𝑔 𝑚ଶ Momen inersia pada sumbu Y 
𝑅 0,12 𝛺 Resistansi motor 
𝐽௧ 4,6475 ∙ 10ି଺ 𝑘𝑔 𝑚ଶ Momen inersia motor 
𝐾௠ 1 ∙ 10ିଷ Konstanta motor 
𝑘௕ 9,9314 ∙ 10ିସ Konstanta emf balik motor 
𝑚 1,163 𝑘𝑔 Massa quadcopter 
 
Setelah seluruh data spesifikasi quadcopter telah diukur, 
maka jika dimasukkan ke dalam persamaan hover (23), akan 
menghasilkan grafik respon transient seperti yang terlihat 
pada Gambar. 5. 
 
 
Gambar. 5. Grafik respon plant hover Gୟ୪(s) tanpa pengendali 
2.7  Perancangan Pengendali 
Untuk menerapkan metode Ziegler-Nichols, perlu 
didapatkan nilai critical proportional gain 𝐾௖௥  yang 
merupakan nilai penguat terbesar yang menghasilkan grafik 
osilasi seperti terlihat pada Gambar. 6. 
 
 
Gambar. 6. Grafik osilasi 𝐺௔௟(𝑠) dengan 𝐾௖௥ = 34,82032017 
 
Dengan menggunakan kestabilan Routh, didapatkan nilai 
𝐾௖௥ sebesar 34,82032017 . Dari grafik osilasi tersebut 
didapatkan nilai jarak antar dua gelombang 𝑃௖௥sebesar 3,56.  
 
Tabel II 
Aturan Tuning Metode Ziegler-Nichols [9] 
Pengendali 𝑲𝒑 𝑻𝒊 𝑻𝒅 
P 0,5𝐾௖௥ ∞ 0 
PI 0,45𝐾௖௥ 1
1,2
𝑃௖௥ 
0 
PID 0,6𝐾௖௥ 0,5𝑃௖௥ 0,125𝑃௖௥ 
 
Sehingga, berdasarkan Tabel II yang merupakan hasil 
dari penelitian yang telah dilakukan oleh Ziegler dan 
Nichols mengenai tuning nilai PID, didapatkan persamaan 
pengendali 𝐺௖(𝑠) (24). 
𝐺௖(𝑠) =
ଵହ,଺଺ଽଵସସ଴଼௦ାହ,ଶ଼ଵ଻ଷଷଽହଽ
௦
……………..(24) 
Pengendali PI (24) yang telah didapat akan 
mengendalikan plant hover 𝐺௔௟(𝑠)  sehinggamenghasilkan 
grafik seperti yang terlihat pada Gambar. 7. 
 
 
Gambar. 7. Grafik plant hover Gୟ୪(s) dengan nilai PI yang didapatkan dari 
aturan tuning Ziegler-Nichols 
 
Karena grafik pada Gambar.7 menunjukkan osilasi dan 
overshoot yang begitu besar (melebihi 25%), maka perlu 
dilakukan tuning tambahan [9]. Namun berdasarkan 
spesifikasi motor yang digunakan, overshoot terbesar yang 
diperbolehkan hanya berkisar 16%. Tuning tambahan 
dilakukan dengan cara menurunkan nilai proportional gain 
𝐾௣ dan integral gain 𝐾௜. Setelah dilakukan tuning tambahan, 
didapatkan grafik respon transient pada Gambar. 8. 
 
 
Gambar. 8. Grafik plant hover Gୟ୪(s) dengan nilai K୮ sebesar 
5,66914408 dan K୧ sebesar 0,05281733959 yang didapatkan 
dari tuning tambahan 
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Dari tuning tambahan yang telah dilakukan, didapatkan 
grafik dengan overshoot yang kurang dari 16% dengan nilai 
proportional gain 𝐾௣  sebesar 5,66914408  dan integral 
gain 𝐾௜sebesar 0,05281733959. 
III. HASIL DAN ANALISIS 
Nilai pengendali yang telah didapatkan akan dianalisis 
langsung dengan cara pengujian. Namun, sebelum 
dilakukan pengujian, perlu dilakukan analisis terhadap error 
agar dapat diketahui apakah pengendali telah mampu 
memperkecil error atau tidak. 
3.1  Analisis Error 
Untuk menganalisis error , perlu dibuatkan respon sistem 
terhadap sinyal uji ramp. 
 
 
Gambar. 9. Grafik error  Gୟ୪(s) tanpa pengendali 
 
Gambar.9 menunjukkan respon sistem tanpa pengendali 
terhadap sinyal uji ramp.Dari grafik tersebut didapatkan 
data error seperti yang terlihat pada Tabel III. 
 
Tabel III 
Data Luas Error pada PlanT Hover 𝐺௔௟(𝑠)tanpa Pengendali 
Input Output Luas error 𝑒௦௦ 
𝐼𝑛𝑝𝑢𝑡 − 𝑂𝑢𝑡𝑝𝑢𝑡 
0 0 0 
5 0,7502 4,2498 
10 3,299 6,701 
15 6,935 8,065 
20 11,18 8,82 
25 15,75 9,25 
30 20,51 9,49 
35 25,39 9,61 
40 30,31 9,69 
45 35,27 9,73 
50 40,25 9,75 
 
Selanjutnya akan dibuat grafik dari error plant yang 
menggunakan yang dapat dilihat pada Gambar. 10. 
 
 
Gambar. 10. Grafik error  Gୟ୪(s) dengan pengendali PI 
 
Gambar.10 menunjukkan respon sistem tanpa pengendali 
terhadap sinyal uji ramp.Dari grafik tersebut didapatkan 
data error seperti yang terlihat pada Tabel IV. 
 
Tabel IV 
Data Luas Error pada Plant Hover 𝐺௔௟(𝑠)dengan Pengendali PI 
Input Output Luas error 𝑒௦௦ 
𝐼𝑛𝑝𝑢𝑡 − 𝑂𝑢𝑡𝑝𝑢𝑡 
0 0 0 
3 1,063 1,937 
6 4,283 1,717 
10 8,409 1,591 
15 13,47 1,53 
20 18,54 1,46 
25 23,61 1,39 
30 28,67 1,33 
35 33,73 1,27 
40 38,79 1,21 
45 43,85 1,15 
50 48,9 1,1 
 
Dari data yang diperoleh dari Tabel IV, didapatkan luas 
error pada saat sistem mencapai steady-state (time 15) 
memiliki luas error sebesar 1,53. Jika dibandingkan dengan 
nilai luas error pada plant hover tanpa pengendali (TABEL 
III) yang memiliki luas error pada saat mencapai steady-
state (time 50) sebesar 9,75, dapat dikatakan bahwa 
pengendali PI telah berhasil menurunkan nilai error yang 
terdapat pada sistem. 
3.2  Pengujian 
Pada pengujian pertama, quadcopter diterbangkan 
menahan ketinggian pada ketinggian 8,3 m selama 18 detik 
sehingga menghasilkan grafik pada Gambar. 11. 
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Gambar. 11. Grafik pengujian pertama 
 
Pada pengujian kedua, quadcopter diterbangkan 
menahan ketinggian pada ketinggian 5,4 m selama 14 detik 
sehingga menghasilkan grafik pada Gambar. 12. 
 
 
Gambar. 12. Grafik pengujian kedua 
 
Pada pengujian ketiga, quadcopter diterbangkan 
menahan ketinggian pada ketinggian 7,5 m selama 26 detik 
sehingga menghasilkan grafik pada Gambar. 13. 
 
 
Gambar. 13. Grafik pengujian ketiga 
 
Pada pengujian keempat, quadcopter diterbangkan 
menahan ketinggian pada ketinggian 5,5 m selama 19 detik 
sehingga menghasilkan grafik pada Gambar. 14. 
 
 
Gambar. 14. Grafik pengujian keempat 
 
Pada pengujian kelima, quadcopter diterbangkan 
menahan ketinggian pada ketinggian 6,5 m selama 27 detik 
sehingga menghasilkan grafik pada Gambar. 15. 
 
 
Gambar. 15. Grafik pengujian kelima 
 
Dari lima kali percobaan, quadcopter terus bergerak naik 
(ke atas) dan turun (ke bawah) sehingga menghasilkan 
kecepatan vertikal yang beragam dan jika dirata-ratakan 
akan menghasilkan data pada Tabel V. 
 
Tabel V 
Data Kecepatan Rata-rata 
 Kecepatan Rata-rata 
Naik 
(m/s) 
Turun 
(m/s) 
Percobaan 
Pertama 
0,14 0,9 
Percobaan 
Kedua 
0,11 0,15 
Percobaan 
Ketiga 
0,19 0,13 
Percobaan 
Keempat 
0,21 0,12 
Percobaan 
Kelima 
0,06 0,11 
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 Kecepatan vertikal yang dihasilkan menyebabkan 
timbulnya error ketinggian yang beragam yang jika dirata-
ratakan akan menghasilkan data pada Tabel VI. 
 
Tabel VI 
Data Error Rata-rata dan Error Terjauh 
 Error Ketinggian 
Rata-rata 
ke atas 
(m) 
Rata-rata 
ke bawah 
(m) 
Ke atas 
terjauh 
(m) 
Ke bawah 
terjauh 
(m) 
Percobaan 
Pertama 
0,17 0,17 0,45 0,25 
Percobaan 
Kedua 
0,42 0,17 0,7 0,3 
Percobaan 
Ketiga 
0,26 0,43 0,5 0,9 
Percobaan 
Keempat 
0,39 0,23 0,85 0,23 
Percobaan 
Kelima 
0,1 0,16 0,3 0,4 
 
Dapat dianalisis bahwa jika dilihat dari Tabel V dan 
grafik respon simulasi plant yang diberikan pengendali 
(Gambar. 8) dengan rise time 3,75 detik dan settling time 8 
detik, quadcopter menghasilkan error ketinggian rata-rata 
sebesar 0,26 m ke atas dan 0,23 m ke bawah. Dan kecepatan 
rata-rata keseluruhan sebesar 0,14 m/s saat naik dan 0,12 m/s 
saat turun. 
IV. KESIMPULAN  
Dari penelitian yang telah dilakukan, maka dapat 
disimpulkan bahwa: 
1. Perancangan pengendali PI pada plant hover dengan 
menggunakan metode Ziegler-Nichols membutuhkan 
tunning tambahan agar mencapai overshoot 16%. 
2. Pada tuning tambahan, nilai proportional gain 𝐾௣dan 
integral gain 𝐾௜  hanya perlu diturunkan dari nilai 
starting point yang didapatkan dari metode Ziegler-
Nichols agar mencapai respon terbaik. 
3. Nilai proportional gain 𝐾௣ yang didapat dari metode 
Ziegler-Nichols sebesar 15,66914408, dan integral 
gain 𝐾௜  sebesar 5,281733959. Sedangkan nilai 
proportional gain 𝐾௣  terbaik agar mencapai grafik 
maksimum overshoot kurang dari 16% yang didapat 
sebesar 5,66914408 dan integral gain 𝐾௜  sebesar 
0,05281733959. 
4. Dengan menurunkan nilai proportional gain 𝐾௣, dapat 
menurunkan overshoot, dan meningkatkan raise time, 
dan dengan menurunkan nilai integral gain 𝐾௜, dapat 
menurunkan overshoot dan settling time. 
5. Steady-state error dapat dikurangi dengan 
menambahkan integral gain 𝐾௜ . Dan osilasi dapat 
dikurangi dengan mengurangi proportional gain 
𝐾௣dan integral gain 𝐾௜. 
6. Pengendali PI mampu memperkecil error dan 
membuat quacopter terbang hover dengan error 
ketinggian rata-rata sebesar 0,26 m dengan error 
ketinggian terjauh rata-rata mencapai 0,56 m ke atas; 
dan error ketinggian rata-rata sebesar 0,23 m dengan 
error ketinggian terjauh rata-rata mencapai 0,41 m ke 
bawah. Dan kecepatan rata-rata keseluruhan 0,14 m/s 
saat naik dan 0,12 m/s saat turun. 
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